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Resumen
En este trabajo se presenta la comparacion de diferentes controladores basados en la teoria por
modos deslizantes. Los controladores obtenidos con la mencionada técnica de control no lineal,
se aplican al control en altitud de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija sometido a
perturbaciones por rafagas de viento, con lo anterior se desea saber que controlador basado en
los métodos por modos deslizantes presenta un mejor desempefio. Los resultados obtenidos se
presentan en simulaciones utilizando el programa MatLab.
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Abstract

This work presents the comparison of different controllers based on the sliding mode theory.
The controllers obtained with the aforementioned non-linear control technique, are applied to
the control at altitude of a fixed-wing unmanned aerial vehicle subjected to disturbances by
gusts of wind, with the foregoing it is desired to know which controller based on the methods
by sliding modes presents better performance. The results obtained are presented in simulations
using the MatLab program.
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Introduccion

El mantener una altura deseada de cualquier vehiculo aéreo tripulado y no tripulado, no es una
tarea fécil, incluso para un piloto experimentado, el cual tiene que estar constantemente
observando los indicadores del tablero para conocer si estd manteniendo la ruta y altura deseada.
la mayoria de las aeronaves comerciales cuentan con un piloto automatico, una de las tareas de
este piloto automatico es precisamente mantener una altura deseada que es definida por el piloto.
Es por ello que es necesario el estudio de controladores que ayuden a tener el mejor desempefio
durante esta tarea. Para un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija 0 como es conocido
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en el idioma inglés fixed-UAV es tambieén importante el tener un controlador de altura que le
permita llevar a cabo un vuelo a una altura deseable de forma autonoma. Existen otros trabajos
en los cuales muestran alguna metodologia

para poder controlar la altura de un UAV de ala fija, uno de ellos es el que se muestra en (A.
Sarhan, et al, 2016), en el cual, se llevo a cabo, la comparacion de dos controladores PID, uno
de ellos es un controlador PID adaptable, en este controlador se utiliza la l6gica difusa como
mecanismo de ajuste de las

ganancias del controlador, los resultados obtenidos en (A. Sarhan, et al, 2016) son presentados
en simulacion por computadora.

En (S. Akyurek, et al, 2016) se utiliza un controlador por H-infinito para el control de la
dinamica lateral de un pequefio vehiculo aéreo no tripulado de ala fija, pero para el control de
altura del UAV utilizaron

un controlador clasico PID. Por otra parte, en (M. Ahsan, et al, 2013) se presenta una
comparacion de dos controladores para la altitud de un UAV de ala fija, los controladores que
estan comparando en (M. Ahsan, et al, 2013) son el PID y otro controlador por compensacion
de fase, utilizando un modelo matematico no lineal que al final lo linealizan llevando al UAV
un controlador PID con filtro de Kalman bajo perturbaciones, con el objetivo de obtener un buen
control sobre los &ngulos de Euler que estan presentes en un UAV de ala fija, ver (F.A. Warsi,
et al, 2014).

Cabe mencionar que los resultados obtenidos en (S. Akyurek, et al, 2016), (M. Ahsan, et al,
2013) y (F.A. Warsi, et al, 2014) son presentados en simulaciones.

En este trabajo se realiza la comparacion de cinco controladores basados en la metodologia por
modos deslizantes, estos controladores se aplican para el control en altura de un UAV
(unmanned Aerial Vehicle) de ala fija, debido a como se menciona en la parte superior de la
introduccién de este trabajo, el control de la altitud de un UAV de la fija es muy importante por
diversas razones, es por ello que al estar sujeto o bajo perturbaciones el UAV de ala fija, es
necesario un controlador robusto ante esta incertidumbre, y se tiene el conocimiento que los
controladores por modos deslizantes son una buena opcion para tratar con perturbaciones en los
sistemas de control automatico (Y. Shtessel, et al, 2014), (H. Khalil, 1996), (A. Levant, 1998).
Asi, los controladores a comparar son: modos deslizantes de primer orden (SMC), Twisting,
modos deslizantes quasi continuos (QCSM), Super Twisting (ST) y modos deslizantes de alto
orden anidado (HOSM). En este trabajo se presentan resultados en simulacion que fueron
previamente analizados y probados en varias simulaciones.

La organizacion del articulo es la siguiente: la seccion de metodologia muestra las ecuaciones
que definen el modelo dindmico para la dinamica longitudinal del vehiculo aéreo no tripulado
de ala fija, ademas, trata sobre las leyes de control desarrolladas para el control en altitud del
UAV de ala fija. En la seccion resultados y discusion se muestran los resultados obtenidos en
simulacion. Finalmente, en la seccién conclusiones y recomendaciones se tienen las
conclusiones y el trabajo a futuro.

Metodologia

A. Modelo dinamico.

En esta seccion se presenta el modelo longitudinal del vehiculo aéreo no tripulado para llevar a
cabo el control de la altitud del vehiculo aéreo no tripulado de ala fija. Cabe mencionar que, el
modelo aerodindmico que se presenta para la dindmica longitudinal del vehiculo aéreo no
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tripulado, se obtuvo considerando que no existe alguna parte flexible sobre éste, y ademas se
considera la tierra como plana, lo anterior debido a que el vehiculo aéreo no tripulado s6lo
recorrerd distancias cortas, es por ello que, en el modelo matematico de dicha aeronave no
tripulada, no se considera la curvatura terrestre. Entonces, la obtencion del modelo es a partir
de la segunda ley de movimiento de Newton. A continuacion, se presenta el modelo longitudinal
que define al vehiculo aéreo no tripulado de ala fija (L. Stevens, et al, 1992):

Vo= L(—D—|—T4:'o.fe;(r:1) — mgsin(vy)) (D
m
1
. — —_ ) i — 3 8 . 2
, ?ﬂl—"{L + T'sin(a) — mg)sin(7y)) (2)
= g (3)
§ = Myq+ Ms.é. “4)
h = Vsin(f) (&)

donde V es la velocidad de vuelo, & describe el a&ngulo de ataque,  representa el angulo de

incidencia del viento y @ denota el angulo de cabeceo. Ademas, q es la velocidad

angular de cabeceo (con respecto al eje y en el cuerpo del vehiculo aéreo no tripulado de ala
fija), T denota la fuerza de empuje del motor, h es la altura de la aeronave no tripulada

y o, representa la desviacion de la superficie de control, conocida en aerodinamica como
elevador [6], [7]. Los efectos aerodindmicos en el vehiculo aéreo son obtenidos por la fuerza de
elevacion L y la fuerza de oposicion al movimiento D. La masa total del avidn esta dada por m,
g es la constante gravitacional, I, describe la componente y de la diagonal de la matriz de

inercia. El valor del &ngulo de ataque es obtenido utilizando la siguiente relacion (L. Stevens, et
al, 1992):

En aerodinamica, M , y M, son las derivadas de estabilidad implicitas en el movimiento de

cabeceo. La fuerza de elevaciéon L, la fuerza D son definidas como (M.V. Cook, 2013), (L.
Stevens, et al, 1992):

L = gscy (7)

D = gSCp (8)

donde @ denota la presién aerodinamica. S representa el rea del alay T es la respuesta de la
cuerda. Cp y C. son los coeficientes aerodindmicos para las fuerzas de sustentacion y

de oposicidn, respectivamente (L. Stevens, et al, 1992).

Las derivadas de estabilidad aerodindmica son definidas por:

SV
M, = 2 %¢,,
4I2yy
V2Se
j‘i‘[dri p. { M5,
2I,, :

donde:
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o : Densidad del aire (1.05 Kg/m?)

S : Area del ala (0.09 m?)

C : Respuesta estandar de la cuerda (0.14 m)

b : Envergadura (0.914 m)

|, - Momento de inercia en cabeceo (0.17 kg m2)

C,, - Coeficiente adimensional para el movimiento longitudinal, obtenido de forma

experimental (-50)
C,, : Coeficiente adimensional para el movimiento del elevador, obtenido de forma

My

experimental (0.25)

ks 5

Figura 3. Plataforma a controlar.

B. Disefio del controlador

Con el objetivo de disefiar diferentes técnicas de control basados en modos deslizantes para el
control en altura de un UAV de ala fija, se han considerado las ecuaciones (3)-(5), esto es debido
a que la ecuacion (1) representa la velocidad de la aeronave no tripulada, pero para las
simulaciones realizadas en este trabajo se considerd una velocidad de vuelo constante,
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y la ecuacion (2) es el angulo generado por la incidencia del viento y en este trabajo los
controladores estan disefiado sobre el sélido (el cuerpo del vehiculo aéreo no tripulado).
Entonces, el error de altitud esta definido como:

en=hg—h (9)

donde hq es la altura deseada y h es la altura actual a la que se encuentra el vehiculo aéreo no
tripulado. La altura deseada es alcanzada controlando el &ngulo de cabeceo de la aeronave no
tripulada, por lo tanto, se define un error para este angulo como:

eg = B3 — 8(1) (10)
donde 6, =arctan(é, / ¢) es el angulo de cabeceo deseado, y ¢ denota la longitud desde el
centro de masa del vehiculo aéreo hasta la nariz del mismo. EIl controlador por modos
deslizantes (SMC) esta definido como:

- —Myq—kieg—v

LE M;, (11)

donde k: es una ganancia definida positiva, v = £sign(o) con S,> 0. La superficie deslizante
esta definida como:

o =q— ke (12)
La superficie deslizante (12), es utilizada para los otros controladores que se presentan es este

trabajo. A continuacion, se define el controlador Twisting para el control en altitud del UAV de
ala fija:

G —Mgq — k1eg — (51 sign(o) + F2 sign(a))
- M,
con S, B, >0. Enseguida, se presenta el controlador por modos deslizantes quasi-continuo o
como es conocido en el idioma inglés como Quasi-Continuos Sliding Mode (QCSM):

142

a+5|a sign(o)

. Mg ko — o= (14)
c M,

El controlador super twisting para el control en altitud del UAV de la fija esta definido como:
_ —Myq — k1ég — A|o|'/? sign(o) 4 u -

A, = s, (15)
donde 4 >0y u es obtenida de:
8. = —M,q— kieg — aysign((F +2|5° + |o]*) 1/6
% sign(a + rT|")"""5] sign(o )/ Ms, (16)

Para el disefio de los controladores (13), (14), (15), y (16) es necesario un diferenciador robusto
de segundo orden (A. Levant, 1998), que esta dado por:

Tg=1tp = —Ap|To—a| d sign(zy — o)+ I

= f - i

T1=m = =Mz — i".;]ll' “sign(x; — vp) + To
Ty = —Agsign|rs —

donde xo, X1y X2 son estimaciones en tiempo real de o, 6 y ¢ . Losvaloresde 4,, 4, y 4,
son ganancias definidas positivas.
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Resultados y discusion

En esta seccion se presentan los resultados obtenidos en simulacion utilizando el software
Matlab.

C. Analisis del error y esfuerzo del controlador.

Para describir los resultados obtenidos con las diferentes formulaciones de la metodologia por
modos deslizantes, se utiliza la norma I para conocer que controlador muestra un menor error
al alcanzar la altura deseada por el avion no tripulado (H, Khalil, 1996). Asi, la norma I» para el
error esté definida como:

_ .'I 1 T
Loler] =4 o |12t (17
2[en] \.‘ Tt ]: |len |12 (

La norma l> serd utilizada nuevamente para el andlisis del esfuerzo de los controladores y
obtener que metodologia por modos deslizantes genera mayor esfuerzo de control para
alcanzar la altura deseada por el vehiculo aéreo no tripulado, y esta definida por:

_ [ 1 ro .
ﬁz[a.]_\:. - [ || 0e || 2t (18)

ta .

Asi, con el uso de las normas (17) y (18) se obtiene la Tabla I.

TABLAI
NORMA L, DEL ERROR Y ESFUERZO DE LOS CONTROLADORES
Controlador L,[grados] | L,[grados]

SMC 0.0713 9.3770

Twisting 0.0358 12.6641

QCSM 0.0840 225725

S. Twisting 0.0461 20.5470

HOSM 0.0691 9.0841

D. Resultados obtenidos en simulacion.

Los resultados en simulacién presentados en la Figura 4 estan sujetos a perturbaciones por
rafagas de viento. Basados en los resultados obtenidos en la Tabla I, se puede apreciar que el
controlador por la metodologia de Twisting presenté un menor error que los otros métodos que
se estan comparando en este trabajo, pero se puede apreciar en la Figura 5 que el controlador de
modos deslizantes por la metodologia de Twisting presenta el efecto chattering. El controlador
que presentd mayor error en altura fue el modos deslizantes quasi continuo, presentd un efecto
chattering en magnitud menor que el basado en Twisting y se aprecia que tiene una menor
frecuencia del efecto chattering, ver la Figura 6. Ademas, que el el modos deslizantes quasi
continuo, presentd una accion de control mayor que los otros méetodos por modos deslizantes
analizados en este trabajo (ver Tabla I).

El controlador con el que se obtuvo una disminucidn del efecto chattering y que presentd menos
esfuerzo del controlador para alcanzar la altura deseada fue el modos deslizantes de alto orden
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anidado (HOSM), ver la Figura 7 y presenta un buen desempefio sometido a perturbaciones por
rafagas de viento, ver la Figura 4.

El controlador que no presentd un buen desempefio bajo perturbaciones por rafagas de viento,
fue el controlador por modos deslizantes de primer orden, lo anterior se puede comprobar en la
Figura 4. Se aprecia que trata de mantenerse sobre las alturas que se desean que se mantenga el
vehiculo aéreo no tripulado, pero es muy notorio, que ante las perturbaciones no se obtuvo un
buen resultado con el SMC de primer orden.

En la Figura 8 se presenta el esfuerzo de control generado por el controlador por modos
deslizantes de primer orden. Por su parte el controlador basado en Super-Twisting, presento

un buen desempefio ante las rafagas de viento, pero este controlador basados en los resultados
obtenidos en la Tabla | esta por debajo del controlador por modos deslizantes quasi continuo en
aplicar un esfuerzo de control mayor en comparacion con los otros controladores por modos
deslizantes de primer orden (SMC), Twisting y modos deslizantes de alto orden (HOSM), en la
Figura 9 se presenta el esfuerzo del controlador basado en Super-Twisting. En el error de altura,
el controlador basado en Super-Twisting presenta un error menor que los métodos basadas en
modos deslizantes de primer orden (SMC), modos deslizantes quasi continuo y modos
deslizantes de alto orden (HOSM) anidado.

Altura
12 -

10 -

Altura [mts]
T

-—Referencia
—SMC

— Twisting

— Quasi Continuo
— Super Twisting
—HOSM

0 1 1 1 I I I I I |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

Tiempo (s)
Figura 4. Respuesta del UAV de ala fija sujeto a perturbaciones en diferentes alturas con los controladores
por modos deslizantes.
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Figura 5. Respuesta del controlador por metodologia Twisting.
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Figura 6. Respuesta del controlador por metodologia quasi continuo.
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Figura 7. Respuesta del controlador por modos deslizantes de alto orden anidado.
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Figura 8. Respuesta del controlador por modos deslizantes de primer orden.
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Figura 9. Respuesta del controlador por Super-Twisting.
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Conclusiones

En este trabajo se llevd a cabo, el andlisis de diversos métodos por modos deslizantes para el
control en altitud de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija.
El controlador que no obtuvo un buen desempefio fue el basado en modos deslizantes de primer
orden, debido a que sujeto a perturbaciones por rafagas de viento, se aprecia en las simulaciones
realizadas que estaba fuera de la altura deseada en repetidas ocasiones, siendo lo anterior un
problema grave al ser un vehiculo que se encuentra en vuelo y que pudiera estrellarse si existiese
un objeto por debajo de las alturas que se desea que se mantenga.
basados en el error el controlador por la metodologia twisting presento un menor error que las
metodologias por modos deslizantes basadas en SMC, quasi continuo, super twisting y HOSM.
Ademas, el controlador por modos deslizantes basado en twisting present6 un buen desempefio
sujeto las perturbaciones por rafagas de viento, pero el controlador twisting presento el conocido
efecto chattering.
El controlador que presentd un menor esfuerzo de control, disminucién del efecto chattering y
un buen desempefio sujeto a rafagas de viento, fue el basado en la metodologia por modos
deslizantes de alto orden anidado.
Para el trabajo futuro se realizara el disefio de estos métodos de control para el movimiento de
guifiada y alabeo del vehiculo aéreo no tripulado de ala fija.
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